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ABSTRACT  

To study the multiaxial low-cycle creep-fatigue life of high-pressure turbine blades, a multiaxial low-cycle fatigue 

life prediction model based on a new critical plate damage parameter is presented in this paper. First, by performing a 

three-dimensional thermal-structural coupling analysis of high-pressure turbine blades, the stress and strain distributions 

under different loadings including centrifugal force, thermal loading, and aerodynamic loading were obtained. Then, the 

multiaxial low-cycle fatigue life prediction model and the Larson-Miller equation were applied to predict the fatigue life 

and creep life of the blade separately. In addition, to investigate the fatigue damage mechanism in creep-fatigue 

interaction under high temperature conditions, the experimental methods available in previous studies were applied, and 

the creep-fatigue interaction life prediction model was also developed simultaneously Furthermore, the results of creep-

fatigue life prediction indicated that in case of considering the creep-fatigue interaction, the life of the gas turbine blade  

was reduced by 43.7% , compared to the case where the interaction was not considered. Also, the maximum fatigue 

damage was concentrated at point A and the maximum creep damage was concentrated at point B. Finally, the results 

revealed that the multiaxial low-cycle fatigue life prediction model was reasonable and the creep-fatigue interaction 

should not be ignored. 

 

KEYWORDS  

High Pressure Gas Turbine blade, Creep Fatigue, Fluid–Structure interaction, Conjugate Heat Transfer, CFD and 

FEM Simulations 

 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T

mailto:shahani@kntu.ac.ir


2 

 
 

1. Introduction 

Turbine blades are critical components of aero 

engines, and their structural integrity directly affects 

engine safety, reliability, and service life [1]. During 

operation, blades experience complex loading 

conditions, including low-cycle fatigue caused by cyclic 

thermal–mechanical loads and creep damage induced by 

sustained centrifugal forces at elevated temperatures. 

The combined effects of harsh service environments, 

multiaxial stress states, material properties, and 

manufacturing processes significantly complicate 

fatigue and creep failure mechanisms, making life 

prediction challenging[2-5]. Although extensive 

research has been conducted on fatigue and creep life 

prediction, a comprehensive and universally applicable 

model has not yet been established[6-10]. Existing 

approaches, such as equivalent strain, energy-based, and 

critical plane methods, exhibit limitations in accurately 

capturing multiaxial fatigue behavior and creep–fatigue 

interaction effects[11-16]. Consequently, accurate 

evaluation of creep–fatigue interaction remains a key 

challenge in turbine blade life assessment, motivating 

the development of improved multiaxial life prediction 

models for engineering applications. 

2. Methodology 

In the present study, comprehensive fluid flow and 

heat transfer analyses were conducted using ANSYS, in 

which a computational domain fully consistent with the 

turbine blade geometry was established. A conjugate 

heat transfer (CHT) framework was implemented at the 

fluid–structure interface, accounting for heat conduction 

within the fluid and convective heat transfer across the 

fluid–structure boundary. Subsequently, the blade 

surface temperature distributions, defined in terms of 

spatial coordinates and corresponding temperature 

values, were exported to ABAQUS and employed as 

thermal boundary conditions for the structural heat 

conduction analysis. Following this step, thermal and 

centrifugal loads were applied to the structural model, 

and the resulting stress fields were obtained. Overall, 

the stress analysis was performed within a one-way 

fluid–structure interaction paradigm. The service life of 

turbine blades subjected to complex thermo-mechanical 

loading conditions depends not only on the local stress 

and strain states at the evaluation locations but also on 

the corresponding temperature levels. Based on the 

blade temperature distribution and stress–strain 

responses during the primary operating cycle, together 

with experimentally observed failure statistics under 

service conditions, critical evaluation locations were 

identified for the investigation of fatigue damage 

mechanisms. Point A corresponds to the location of 

maximum stress at the edge plate, whereas point B 

represents the location of maximum strain within the 

blade body (figure 1 & 2 & 3). Subsequently, the 

fatigue life of the gas turbine blade at evaluation points 

A and B was predicted using critical plane-based fatigue 

models and the results were compared with available 

experimental data. Finally, the creep–fatigue life of the 

gas turbine blade was evaluated both with and without 

considering creep–fatigue interaction effects. 

 

 

 

  

Figure 1 Blade 

temperature contour 
Figure 2 Blade 

stress contours 
Figure 3 Blade 

strain contours 

3. Result & Discussion  

Table 1 demonstrates that the fatigue life predicted 

by the modified Shang–Di–Guang equation yields the 

most conservative estimates, whereas the Smith–

Watson–Topper (SWT) model provides the highest 

fatigue life values. In contrast, the Shang–Di–Guang 

equation predicts intermediate fatigue life results. 

Among the considered models, the fatigue life predicted 

using the modified Shang–Di–Guang equation exhibits 

the closest agreement with the experimental data. The 

results further indicate that, as reported in Table 1, the 

minimum fatigue life occurs at the blade root. 

Consequently, this region should be regarded as a 

critical component in the inspection, maintenance, and 

optimization of turbine blades. 

Table 1 Determination of blade life based on 3 methods 

Assessment 

position in 

blade 

SWT 

(life 

cycles) 

Shang-Di-

Guang (life 

cycles) 

Modified 

Shang-Di-

Guang (life 

cycles) 

Experiment life 

cycles [34] 

A 13966 10853 7367 7542 

B 17820 13848 9400 8358 

 

Tables 2 and 3 present the creep–fatigue life of the 

gas turbine blade at the selected evaluation points. A 

comparison of the fatigue life at point B between Tables 

2 and 3 clearly indicates that incorporating creep–

fatigue interaction effects lead to a significant reduction 

in the predicted turbine blade life. The results 
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demonstrate that, when creep–fatigue interaction is 

considered, the turbine blade life decreases by 

approximately 43.7% compared with the case in which 

such interaction effects are neglected. These findings 

highlight that the inclusion of creep–fatigue interaction 

has a substantial impact on the life reduction of turbine 

blades and therefore should be explicitly incorporated 

into life prediction models as well as maintenance and 

inspection planning strategies. 

Table 2 Determination of blade creep-fatigue life 

Assessment 

position 

Single-cycle 

fatigue damage 

Single-cycle 

creep damage 
Total damage 

Actual life 

h 

A 1.357 × 10-4 2.52 × 10-4 3.87× 10-4 4306.6 

B 1.064 ×  10-4 5.13× 10-4 6.19× 10-4 2692.5 

 

Table 3 Determination of blade creep-fatigue life 

considering interaction 

Assessment 

position 

Single-

cycle 

fatigue 

damage 

Single-

cycle 

creep 

damage 

Creep fatigue 

Interactive 

damage 

Total 

damage 

Actual 

life 

h 

A 1.357 × 10-4 2.52 × 10-4 4-5.49 × 10 9.39× 10-4 1780 

B 1.064 × 10-4 5.13× 10-4 4-4.806 × 10 1.1× 10-3 1515 

 

4. Conclusion 

In this study, a comprehensive model for predicting 

the low-cycle fatigue life and creep interaction fatigue 

of high-pressure gas turbine blades are presented. The 

proposed model is developed based on a new multi-axis 

critical plane damage parameter and considers the 

simultaneous effects of thermal, centrifugal and 

aerodynamic loadings in real turbine operating 

conditions. With the help of coupled fluid-structure-

thermal numerical analysis in ANSYS and ABAQUS 

software, the stress, strain and temperature distribution 

in the blade were extracted and critical points were 

determined. The results indicated that the maximum 

equivalent stress and strain were about 916 MPa and 

0.0067, respectively, and the most damage was 

concentrated in the tenon area. Based on the proposed 

model, the blade fatigue life was estimated to be about 

2692 hours and about 1515 hours considering the creep-

fatigue interaction, which indicates a 43.7% reduction in 

life due to the creep-fatigue interaction. These results 

indicate that ignoring the creep-fatigue interaction can 

lead to an overestimation of the component life. 

Overall, the proposed model is able to accurately predict 

the actual blade behavior under complex operating 

conditions and can be applied as a basis for optimizing 

the design, inspection, and maintenance planning of gas 

turbines. 

5. Reference 

[1] H. Gao, C. Fei, G. Bai, L. Ding, Reliability-based 

low-cycle fatigue damage analysis for turbine blade 

with thermo-structural interaction, Aerospace science 

and technology, 49 (2016) 289-300. 

[2] A. Kolagar, N. Tabrizi, M. Cheraghzadeh, M. 

Shahriari, Failure analysis of gas turbine first stage 

blade made of nickel-based superalloy, Case studies in 

engineering failure analysis, 8 (2017) 61-68. 

[3] R. Mishra, V. Nandi, R. Raghavendra Bhat, Failure 

Analysis of High-Pressure compressor blade in an aero 

gas turbine engine, Journal of Failure Analysis and 

Prevention, 18(3) (2018) 465-470. 

[4] R. Mishra, J. Thomas, K. Srinivasan, V. Nandi, R.R. 

Bhatt, Failure analysis of an un-cooled turbine blade in 

an aero gas turbine engine, Engineering Failure 

Analysis, 79 (2017) 836-844. 

[5] A. Mokaberi, R. Derakhshandeh-Haghighi, Y. 

Abbaszadeh, Fatigue fracture analysis of gas turbine 

compressor blades, Engineering Failure Analysis, 58 

(2015) 1-7. 

[6] T. Brendel, E. Affeldt, J. Hammer, C. Rummel, 

Temperature gradients in TMF specimens. 

Measurement and influence on TMF life, International 

journal of fatigue, 30(2) (2008) 234-240. 

[7] N. Bychkov, V. Lukash, Y.A. Nozhnitsky, A. 

Perchin, A. Rekin, Investigations of thermomechanical 

fatigue for optimization of design and production 

process solutions for gas-turbine engine parts, 

International journal of fatigue, 30(2) (2008) 305-312. 

[8] O. Mallet, H. Kaguchi, B. Ilschner, F. Meyer-

Olbersleben, K. Nikbin, F. Rézaï-Aria, G. Webster, 

Influence of thermal boundary conditions on stress-

strain distribution generated in blade-shaped samples, 

International journal of fatigue, 17(2) (1995) 129-134. 

[9] R. Wang, K. Jiang, F. Jing, D. Hu, 

Thermomechanical fatigue failure investigation on a 

single crystal nickel superalloy turbine blade, 

Engineering Failure Analysis, 66 (2016) 284-295. 

[10] R. Wang, F. Jing, D. Hu, In-phase thermal–

mechanical fatigue investigation on hollow single 

crystal turbine blades, Chinese journal of aeronautics, 

26(6) (2013) 1409-1414. 

[11] F. Ellyin, B. Valaire, High-strain multiaxial 

fatigue,  (1982). 

[12] D. Ji, M.-H. Shen, D. Wang, J. Ren, Creep-fatigue 

life prediction and reliability analysis of P91 steel based 

on applied mechanical work density, Journal of 

Materials Engineering and Performance, 24(1) (2015) 

194-201. 

[13] J. Morrow, Cyclic plastic strain energy and fatigue 

of metals, in:  Internal friction, damping, and cyclic 

plasticity, ASTM International, 1965, pp. 45-87. 

[14] S. Suman, A. Kallmeyer, J. Smith, Development of 

a multiaxial fatigue damage parameter and life 

prediction methodology for non-proportional loading, 

Fracture and Structural Integrity, 10(38) (2016) 224-

230. 

[15] Z.-R. Wu, X.-T. Hu, Y.-D. Song, Multiaxial fatigue 

life prediction for titanium alloy TC4 under proportional 

and nonproportional loading, International Journal of 

Fatigue, 59 (2014) 170-175. 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



 

[16] T. Yokobori, H. Yamanouchi, S. Yamamoto, Low 

cycle fatigue of thin-walled hollow cylindrical 

specimens of mild steel in uni-axial and torsional tests 

at constant strain amplitude, International Journal of 

Fracture Mechanics, 1(1) (1965) 3-13. 

 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



 

 

 

تخمین عمر خزشی خستگی پره توربین گازی فشار بالا با درنظر گرفتن اندرکنش سیال 

 سازه

 ، نرگس اسدپور*امیررضا شاهانی، علی ذوالفقاری

 مهندسی مکانیک، دانشگاه خواجه نصیرالدین طوسی، تهران، ایران دانشکده 
 shahani@kntu.ac.irنویسنده عهده دار مکاتبات*

 چکیده 
چندمحوره بر اساس یک پارامتر چرخه بینی عمر خستگی کمهای توربین فشار بالا، یک مدل پیشچرخه چندمحوره در پرهکمخستگی -خزشبرای مطالعه عمر 

 کرنش و تنش توزیع ،های توربین فشار بالابعدی پرهسه ایسازه-حرارتی کوپل تحلیل انجام با ابتدا، ارائه شده است. ژوهشجدید آسیب صفحه بحرانی در این پ

چرخه بینی عمر خستگی کمسپس، مدل پیش .آمد دست به کیآیرودینامی و بارگذاری بارگذاری حرارتی مرکز، از های مختلف شامل نیروی گریزبارگذاری تحت

علاوه بر این، برای بررسی مکانیزم آسیب  طور جداگانه به کار گرفته شدند.پره به یبینی عمر خستگی و عمر خزشبرای پیش لارسون میلر چندمحوره و معادله

-خزشبینی عمر اندرکنش استفاده شد و مدل پیش موجود در مطالعات پیشین تجربیهای روشخستگی تحت شرایط دما بالا، از -خزشدر اندرکنش  خستگی

خستگی -با در نظر گرفتن اندرکنش خزش یخستگی نشان داد عمر پره توربین گاز-بینی عمر خزشدر ادامه، نتایج پیشتوسعه یافت. خستگی نیز به طور همزمان 

چرخه بینی عمر خستگی کمدر نهایت، نتایج آشکار ساخت مدل پیش درصد کاسته شده است. ۷/۴۳نسبت به حالتی که اندرکنش لحاظ نشده است به میزان 

 خستگی نباید نادیده گرفته شود.-چندمحوره منطقی بوده و اندرکنش خزش

 

 کلمات کلیدی
دینامیک سیالات سازی اجزا محدود و خستگی، اندرکنش سیال سازه، انتقال حرارت مزدوج، شبیه-پره توربین گازی فشار بالا، خزش

 محاسباتی.
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 مقدمه -1

. این [1]کنندعنوان یکی از اجزای حیاتی موتورهای هوایی، به طور مستقیم ایمنی و عمر مفید کل موتور را تعیین میهای توربین، بهپره

شوند، اندازی و خاموشی میو تغییرات دما در هنگام راه ایچرخه هایناشی از بارگذاری هچرخکم های خستگیها نه تنها دچار آسیبپره

توربین نیز  هایگیرند. تعداد زیاد پرهقرار میدر شرایط پایا نیز  های خزشی ناشی از بار گریز از مرکز در دمای بالاتحت تأثیر آسیببلکه 

ها به طور مستقیم بر عملکرد، دوام و قابلیت اطمینان موتور هوایی پایداری این پره. دهدهای خستگی را افزایش میاحتمال وقوع آسیب

های های کاری بسیار سخت و اثرات متقابل بارگذاریهای خاص مواد، فرآیندهای ساختاری، محیطعواملی نظیر ویژگی. گذاردتأثیر می

سازند. را دشوار می هابینی عمر این پرهکنند و پیشهای توربین را بسیار پیچیده میهای خرابی خستگی در پره، مکانیزم[5-1]پیچیده 

مهم  های خستگی از عوامل بسیارآسیب ازاینروهای توربین تاکنون به طور مؤثر حل نشده است بینی عمر خستگی پرهدقت پیشمساله 

 .هستند های موتور هواییبرداری پرهدر طراحی، ساخت و بهره

ای هطور گستردتنش، به پیچیده های توربین تحت شرایطپرهبینی عمر برای های پیشهای آسیب خزش و خستگی و روشمکانیسم

 و انرژی روش معادل،-کرنش بر عمدتا   خستگی عمر بینیپیش هایروش(. [10-6]عنوان مثال، مراجعاند )بهمورد مطالعه قرار گرفته

معادل استفاده  همحورکت گذاریاز بارچندمحوره  گذاریای باربر معادل کرنش روش میان، این در. دارند تمرکز بحرانی صفحه روش

معادل -برای اولین بار نظریه کرنش [11]. یوکوبوری کندمیبینی پیشرا سون، عمر انم-کافین همحورو با ترکیب آن با معادله تک کندمی

شامل مدل کرنش اصلی ماکزیمم، مدل کرنش معادل فون میسز و مدل کرنش برشی ماکزیمم بود. این روش رابطه  این نظریهرا ارائه کرد 

 [12]گیرد. مورو کرنش و عوامل بارگذاری را نادیده می-فیزیکی واضحی بین کرنش معادل و عمر خستگی ندارد و اثرات متقابل تنش

و الیین [1۴]به کار برد. گارود  همحورتکبینی عمر خستگی برای اولین بار آن را برای پیش [1۳]روش انرژی را مطرح کرد و اوسترگرن 

بینی عمر خستگی چندمحوره و نظریه انرژی کرنش پلاستیک را بر اساس تحقیقات گارود ارائه دادند. رتیب یک مدل پیشبه ت [15]

عنوان پارامتر آسیب خستگی در نظر گرفتند. به دلیل رنش الاستیک و پلاستیک را بهمجموع انرژی ک[16] علاوه بر این، لی و همکاران

ها غیرخطی بودند، و تعداد چرخه اتلاف شده انرژی مجموع ای،گسترش پیوسته سطح آسیب در داخل ماده طی فرآیند بارگذاری چرخه

اده نشود و روش انرژی در کاربردهای مهندسی محدود شود. درستی بازتاب دخستگی چندمحوره به واماندگیاین امر باعث شد مکانیسم 

کند شروع و گسترش ترک در صفحه بحرانی رخ روش صفحه بحرانی را پیشنهاد کردند که فرض می[18, 1۷]در ادامه، براون و میلر

این . با شودگرفته می عنوان پارامترهای آسیب در نظردهد و کرنش برشی ماکزیمم و کرنش نرمال در صفحه کرنش برشی ماکزیمم بهمی

طور همزمان عنوان پارامترهای آسیب استفاده کرد و بهاز دامنه کرنش برشی ماکزیمم و دامنه کرنش نرمال به [19]ام-بی-کیحال، مدل 

 بازهارائه دادند که در آن  ام-بی-کی را بر اساس سوشی-فاطمی مدل[20]ی ششد. پس از آن، فاطمی و سوآزمایی راستیآزمایش با 

ورد م، موادواماندگی  عنوان پارامترهای آسیب برایکرنش برشی ماکزیمم به بازهای با کرنش برشی ماکزیمم و تنش نرمال در صفحه

کرنش نرمال ماکزیمم و تنش  بازهکه مدل ترکیبی اسمیت، واتسون و تاپر است،  [21]تاپر-واتسون-اسمیت. مدل استفاده قرار گرفتند

واماندگی خستگی ناشی از عنوان پارامترهای آسیب در نظر گرفت. در این مدل، کرنش نرمال ماکزیمم را به با نرمال ماکزیمم در صفحه

 .استعمود بر کرنش اصلی ماکزیمم بوده که گسترش ترک 

هایی را که بر اساس مدل معمول ، مدل[2۳]یونگ و یو ژنگ [22]گوانگ  بسیاری از پژوهشگران، از جمله شانگ دی های اخیر،در سال

اند. اگرچه بینی عمر خستگی چندمحوره را استنتاج کردههای جدید پیشود داده و برخی مدلصفحه بحرانی بنا شده بودند، بازبینی و بهب

مدل  نونتاکخستگی،  مسائلبه دلیل پیچیدگی نمودند؛ اما بینی عمر را پیشنهاد های پیشانواع مختلفی از مدل ،ایمطالعات گسترده

-زشخبینی عمر های مختلف پیشژوهشگران در بسیاری از کشورها مدلنشده است. پ ارائهبینی عمر خستگی جامع و جهانی برای پیش

ی ، روش تحلیل1های نظری عمدتا  شامل روش رابطه پارامتر سنتیاند. این مدلمختلف ارائه کرده واماندگیهای خستگی را برای مکانیسم

 ی. در این میان، روشهستند روش مکانیک آسیب، روش مکانیک شکست، روش آماری چندمتغیره و روش شبکه عصبی و غیره خستگی،

                                                           
1 Traditional parameter relationship 
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کرد. روش مکانیک و آسیب خستگی را به صورت جداگانه محاسبه می یرفت، که آسیب خزشکنترل به کار می-تنش مودبرای  یتحلیل

، این امر منجر به پیچیدگی معادلات استرو توجهی روبههای قابلواقعی با دشواریبینی عمر آسیب در تعیین متغیر آسیب در پیش

. مدل مکانیک شکست، عمر خستگی را به دو بخش عمر ردگذاثر میابینی عمر تکامل آسیب شده و به طور مستقیم بر دقت پیش

در نماید. محاسبه می( c*انتگرالی)ر شکست خزشرا از طریق معرفی پارامت یترک و گسترش ترک تقسیم کرده و عمر خزش زنیجوانه

های پارامتری مواد در کاربردهای مهندسی محدود هستند. های آماری چندمتغیره و شبکه عصبی به دلیل محدودیت دادهعین حال، روش

بوده، که به دو روش تجمع خطی آسیب و  فضااست که روش رابطه پارامتر سنتی تاکنون پرکاربردترین مدل در حوزه هوا شایان ذکر

و به دلیل ، بنا شده [25]و رابینسون  [2۴]خطی آسیب مینر  تجمعد. روش اول بر اساس روش وشکنترل تقسیم می-کرنشروش 

های متأسفانه، اگرچه بیشتر تحقیقات در مورد عمر پره .یردگای در مهندسی مورد استفاده قرار میطور گستردهسادگی و کاربردی بودن به

-اندرکنش خزش مکانیسم ،([28-26]مکانیکی متمرکز بوده است )مانند مراجعخستگی و عمر خستگی ترمو-خزشتوربین بر عمر 

 خطی آسیب جمع آثارامشخص و مبهم باقی مانده است. علاوه بر این، روش ن خستگی-خزش اندرکنش پیچیدگی دلیل به خستگی

ی خستگ-خزشبینی عمر های پیشخستگی را نادیده گرفته است. همچنین، برخی از مدل-خزش، اندرکنش یخستگی و آسیب خزش

 وادمبرای مهندسی شده و  درها این مدل ای دارند، این امر منجر به کاهش کاربردطور کلی پیچیده بوده و نیاز به محاسبات گستردهبه

خستگی برای عمر -خزشناشی از اندرکنش  واماندگیبخشی اعمال شوند. در نتیجه، رضایت صورتتوانند بهطور کلی نمیبهموجود 

مل سوس .وجود داردعمر دقیق  ارزیابی جهتخستگی -خزشاندرکنش  به بررسینیاز  ر است، لذاهای توربین از اهمیت زیادی برخورداپره

کارپینتری ، روش 1فیندلیبحرانی مبتنی بر تنش، شامل معیار  بررسی کمی از عملکرد معیارهای صفحهبه صورت جامع بهو همکاران، 

پرداختند. شده آلومینیومی و فولادی کاریخستگی اتصالات جوش استحکامدر ارزیابی  3شدهو روش منحنی وولر اصلاح 2اسپاگنولی

 7ایو نظریه فواصل بحرانی نقطه 6مؤثر ، تنش شیار5، تنش نقطه داغ4های تحلیل تنش شامل تنش نامیمعیارها را در کنار روشاین آنها 

شده ترکیب وولر اصلاحمشخص شد که . انجام شد 9و دامنه متغیر 8ها تحت بارگذاری چندمحوره با دامنه ثابتآزمایش کردند. آزمایش

 واماندگی مدل جدیدی برای تخمین عمرجوی و همکاران،  .[29]های عمر خستگی را ارائه دادبینیترین پیشبا تنش نقطه داغ دقیق

. استوار است11گرانت-مانکمن و قانون10حداقل نرخ خزش بر دو جزء اساسیآنها مدل دادند. خزشی مواد بر اساس تنش و دما ارائه 

در طیف وسیعی از دما و تنش را فراهم  حداقل نرخ خزشامکان درنظرگیری تغییرات  ونرخ خزش وابسته به تنش است همچنین 

 .[۳0]دهدمینتایج مناسبی نشان  فلزات مختلفمدل ارائه شده برای  مشخص شد .کندمی

ی عددی سازعنوان موضوع تحقیق انتخاب شده است. از طریق تحلیل نظری، شبیههای توربین فشار بالا به، یکی از پرهپژوهشدر این 

ار طور کامل مورد بررسی قرخستگی به-خزشچرخه پره توربین و اندرکنش چندمحوره بر عمر خستگی کمبار و تحقیقات تجربی، اثر 

چرخه چندمحوره بر اساس یک پارامتر جدید آسیب صفحه بحرانی پیشنهاد شده است. علاوه بر این، گرفته و یک مدل خستگی کم

های در موقعیت یبینی عمر خستگی و عمر خزشبرای پیشیلر لارسون مچرخه چندمحوره و معادله بینی عمر خستگی کممدل پیش

 مختلف تجربی مورد هایروشخستگی از طریق -خزشاند. سپس، مکانیزم آسیب اندرکنش شده روی پره به کار گرفته شدهارزیابی

                                                           
1 Findley 
2 )CS( Spagnoli-Carpinteri 
3 Modified Wohler Curve Method 
4 Nominal stress 
5 Hot- spot stress 
6 Effective notch stress 
7 Theory of Critical Distances–Point Method 
8 Constant amplitude 
9 Variable amplitude 
10 Minimum creep rate 
11 Grant-Monkman 
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عملکرد در طول سرویس فراهم سازی ، نگهداری منظم و بهینهادواریهای این امر مرجع مناسبی برای بازرسی، بررسی قرار گرفته است

 کند. می

 مبانی تحلیل نظری -2

در دمای بالا و آسیب ناشی از  خستگی -چرخه، خزشکنند و در معرض خستگی کمبالا کار می هایهای توربین فشار بالا در سرعتپره

 و ترک در ریشه پره زنیجوانه موجب فرآیند برخاست و فرود یهای بالای ایجاد شده طتنش خستگی قرار دارند.-اندرکنش خزش

 یخستگ یهاوجود ترک مایموتور هواپ یطراح یهاو عملکرد پرواز، براساس دستورالعمل یمنیاز ا نانیاطم یبراشود. می آن واماندگی

معادل با  ،یواقع یاتیعمل طیدر شرا نیتورب یهاچرخه پرهکم یکه عمر خستگ ستیامر بدان معن نیا ست،یمجاز ن نیتورب یهادر پره

به یک چرخه ، 1جریان بارانیتفاده از روش با اس 1شکل  مطابق موتور هواپیما شرایط عملیاتی .شودیترک در نظر گرفته م یزنعمر جوانه

 .[۳1]ستا شده نمایش داده 2شکل و1جدول که در  ودشاصلی و چهار چرخه ثانویه تقسیم می

 

 

 

 

 .[31]ای: نمودار بارگذاری چرخه1شکل 

Figure 1 Cyclic loading diagram 

روش شمارش جریان  :یطیف بارگذاری و روش شمارش جریان باران: 2شکل 

  .[31]یباران

Figure 2 Loading spectrum and rain flow counting method: Rain 

flow counting method 

 [32]دور بر دقیقه است(14460ای به مقدارسرعت زاویهn)3و ثانویه 2چرخه های بارگذاری اصلی1جدول 

Table 1: Main cycle and sub cycle loading (n is an angular speed of 14460 rpm) 

 سیکل محدوده دامنه سرعت آمار فراوانی

1 n0-94%  چرخه اصلی  0-

2 n n n30% - 57%  1- ثانویهسیکل  30%-

1 n n n75% - 82%  2- ثانویهسیکل  75%-

1 n n n82% - 89% -  ۳- ثانویه سیکل 82%

1 n n n82% -96% -  ۴- ثانویه سیکل 82%

 کند وشدت نوسان میدامنه سرعت چرخه اصلی در طول فرآیند برخاست و فرود به ،دهدتحلیل طیف سرعت موتور هواپیما نشان می

چرخه ها شده و در نهایت منجر به آسیب خستگی کمشود، باعث تغییر شکل الاستوپلاستیک پرهپره اعمال می هب ای کهتنش چرخه

                                                           
1 Rain flow counting 
2 Main cycle 
3 Sub cycle 
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پوشی هستند، زیرا چشمهای ثانویه معمولا  قابلو چرخه کروز، دامنه سرعت تغییرات اندکی دارددرحالت شود. در طول فرآیند پرواز می

 تأثیر کمی بر عمر خستگی پره دارند. 

 چرخههای تخمین عمر خستگی کممدل 1-2

اس معیار بینی عمر بر اسعنوان مبنای نظری مدل پیشبه سوننام-چرخه پره توربین فشار بالا، نظریه کافیندر محاسبه عمر خستگی کم

 :[۳۳]گیردورد استفاده قرار میز مستسلیم فون می

(1) 
σΔε f b ct = (2N ) +ε (2N )

f f f2 E


 

(2) 
1

2 2 2 2 2Δε = [(ε -ε ) +(ε -ε ) +(ε -ε ) ]
t 1 2 2 3 1 33

 

های کششی، ارتعاشی و حرارتی تنش تحت جرم خودشان در اثر ،بعلاوه ؛کنندهای توربین در شرایط دما، فشار و سرعت بالا کار میپره

 متوسطثر تنش ارفتن است، این موضوع منجر به در نظر گ کاربردیهای متقارن تنها در شرایط چرخه (1)معادله  متاسفانه .گیرندمیقرار 

 .[۳۴]آیدشده مورو به دست می، معادله اصلاحمتوسطشود. در نهایت، با اصلاح تنش واقعی می کارکرددوره  طی

(۳) 
σ -σΔε f m b ct = (2N ) +ε (2N )

f f f2 E


 

 .های توربین کاربرد ندارداستفاده است، اما در شرایط بارگذاری چندمحوره پرهمحوره قابلشده مورو برای بارگذاری تکمعادله اصلاح

ترک  زنیجوانهتوربین، دو عامل کلیدی در  کرنش نرمال و تنش نرمال در صفحه بحرانی پره بازه ،دریافتند 1اسمیت، واتسون و تاپر

  .[۳2]شدارائه  2کششی واماندگی نسون برایام-بر پایه معادله کافین تاپر-واتسون-اسمیت بینی عمرهستند. بر این اساس، مدل پیش

(۴) 
2(σ )Δε fn,max 2b b+cσ = (2N ) +σ ε (2N )

n,max f f f f2 E


  

منجر به ایجاد  ،۳کرنش نرمال و برشی در صفحه بحرانی آسیب ماکزیمم بازه ،اندنشان داده بسیارزیادی های بارگذاری چندمحورهآزمایش

فحه بحرانی در ص متوسطکرنش برشی و تنش  بازهتأثیر تنش برشی،  تاپر-واتسون-اسمیتمعادله . شوندهای خستگی چندمحوره میترک

برشی،  کرنش نرمال و بازهشود. برای در نظر گرفتن تأثیر جامع بینی عمر پره میگیرد، این امر باعث دقت پایین در پیشرا در نظر نمی

ماکزیمم  کرنش نرمال و برشی بازهگوانگ معرفی شده است. این پارامتر مستقل از مسیر بارگذاری بوده و یرامتر آسیب خستگی شانگ دپا

زمان اثر تقویت اضافی ناشی از بارگذاری ور همطکرنش معادل جدید به بازه گیرد.را در صفحه بحرانی آسیب ماکزیمم در نظر می

 .[۳2]شودادغام می (5)کرنش معادل در نهایت در معادله  بازهکند. این را نیز لحاظ می ناسبچندمحوره نامت

(5) 
1 2(σ -σ )Δγ1 f m*2 2 2b b+cmax 2[ε + ( ) ] = (2N ) +(σ -σ )ε (2N )

n f f m f f3 2 E


  

                                                           
1 Smith, Watson & Topper  
2 Tensile failure 
3 Maximum critical damage plane 
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صورت بهتوربین  چرخه چندمحوره پرهبینی عمر خستگی کم، مدل نظری پیشمتوسطبا در نظر گرفتن بارگذاری چندمحوره و تأثیر تنش 

 .[۳2]است (6)، این مدل به فرم معادلهآیددست میبه   تاپر-واتسون-اسمیت و مدل شده موروترکیبی از معادله اصلاح

(6) 
1 2(σ -σ )Δγ1 f m*2 2 2b b+cmax 2σ [ε + ( ) ] = (2N ) +(σ -σ )ε (2N )

n,max n f f m f f3 2 E


  

چندمحوره  بر عمر خستگی یثر مستقیماکرنش نرمال و برشی در صفحه بحرانی آسیب ماکزیمم،  بازهدهند که تنش نرمال، نتایج نشان می

σ)ضرب تنش نرمال ماکزیممدارند. بنابراین، حاصل )max عنوان پارامتر جدید آسیب خستگیو دامنه کرنش معادل جدید به(d)  در

یز لحاظ ن متوسطصفحه بحرانی بر اساس بیشترین مقدار پارامتر آسیب خستگی تعیین شده و اثر تنش  (6)در رابطه شود.نظر گرفته می

 شود.می

 های تخمین عمر خزشیمدل 2-2

مشخصی بین جهت  1بسیار پیچیده است و اعوجاجبستگی دارد. ساختار پره  بار داریعمر خزشی پره به دما، سطح تنش و زمان نگه

کرنش و دما را حین عملکرد پره دشوار -تنش نیدادقیق می محاسبه، ریز ساختاری صایبرخی نق ، و حضوروجود دارد۳و جهت وتر 2طولی 

یی ، از اهمیت بالانمایدطور دقیق و عملی محاسبه که بتواند عمر را به یبینی عمر خزشسازد. بنابراین، ایجاد یک مدل نظری پیشمی

 .[۳5]شودمیلر انجام می-نوبینی عمر خزشی پره معمولا  با استفاده از روش لارسپیش. برخوردار است

(۷) P=T(logt +C)/100000
b

 

(8) T=(9 θ / 5+32)+460 

(9) 2 3logσ=a +a P+a P +a P
0 1 2 3

 

 خستگی-های تخمین عمر خزشمدل 3-2

خطی آسیب برای ترکیب  تجمعهای توربین فشار بالا اهمیت زیادی دارند، در اینجا مدل در پره یچرخه و عمر خزشعمر خستگی کم

 .[۳6]شوداستفاده می (وابسته به زمانش)و آسیب خز )عدم وابستگی به زمان(چرخهآسیب خستگی کم

(10) 
n Δt
i iD +D = + =D

f c N t
f b

  

Dاگر  1 ،اندرکنش نمایشمنظور به. [۳2]اندرکنش بین خستگی و خزش وجود دارد، در غیر این صورت اندرکنش وجود ندارد باشد 

 ،شده برای تجمع خطی آسیب پیشنهاد کردندمدلی اصلاح [۳۷]قطعه، لاگنبرگ و همکاران  واماندگیخستگی و بررسی مکانیسم -خزش

 .نماید را در مقیاس کلان بیانخستگی -خزشتا شدت اندرکنش  شود( معرفی می𝐵) برهمکنشضریب  در این مدل

                                                           
1 Distortion 
2 Span 
3 Chord 
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 سازی عددی پره توربین گاز)کوپل سازه حرارت(مدل 4-2

وظیفه تبدیل انرژی گاز به انرژی مکانیکی را بر عهده دارد و جهت ، 1پره توربین معمولا  از سه بخش اصلی تشکیل شده است: بدنه پره

باعث کاهش تمرکز تنش شده و از ورود گازهای دما بالا به قطعات مقاوم به حرارت مانند ، 2بخشد. صفحه لبههوا را بهبود میجریان 

پره را به دیسک توربین متصل کرده و باعث کاهش تنش تماسی و افزایش انتقال حرارت ، ۳کند. اتصال ریشهدیسک توربین جلوگیری می

 باشد.ا در پره حائز اهمیت میشود. از این رو تحلیل دممی

شده  طرفه استفادهای با رویکرد اندرکنش یکسازه–برای تحلیل رفتار پره توربین در شرایط عملیاتی، از یک مدل اندرکنش حرارتی

ت حرارشامل معادلات جریان و حرارت در سیال به کمک روش انتقال دینامیک سیالات محاسباتی است. در این رویکرد، ابتدا تحلیل 

در  شود.ای منتقل و تحلیل انتقال حرارت در پره انجام میمزدوج حل شده و سپس نتایج توزیع دما و فشار روی سطح پره به مدل سازه

 اند.ها کوچک فرض شدهاین پژوهش اثر تغییرشکل سازه بر میدان جریان در نظر گرفته نشده و تغییرشکل

 معادلات ناحیه جامد 5-2

انیکی های مکهای گرمایی علاوه بر تنشاستاتیکی و دینامیکی در دماهای بالا دچار تغییرات ابعادی ناشی از تنشمواد تحت بارگذاری 

1 تر ازدمای بالا اغلب شامل دماهای بالا؛ د شدنخواه
3
گرما قابل  ناشی ازهای ایجاد شده شکلدراین دما تغییر  ،باشدنقطه ذوب ماده می 

 .هستندحظه ملا

ش باشد. این پاسخ بر مبنای نرخ کرنهای اعمالی اولین قدم برای تعیین عمر و درنهایت طراحی قطعات میتعیین رفتار مواد در برابر تنش

 :[۳8]شودبه شکل زیر تعریف می

(12) ε=F(σ,T,S) 

ه در ک هستندساختار ماده این معادله به عنوان معادله بنیادین شناخته شده و دما و آنتروپی تعریف کننده پارامترهای مربوط به ریز

 .[۳8]شوندشناخته میعنوان متغیر داخلی  بهمهندسی مکانیک 

 :[۳8]شودکرنش کل به کمک رابطه زیر محاسبه می

(1۳) ε =ε +ε
t me th

 

 باشد.کرنش حرارتی میεth کرنش ناشی از بارهای مکانیکی وεmeکرنش کل،  εtدراین جا

                                                           
1 Blade Body 
2 Edge Plate 
3 Tenon 

(11) 
1

n n Δt Δt
i i i i2+B( + ) + =1

N N t t
f f b b

    
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شود. هایی در جسم ایجاد میهای داخلی و خارجی، تنشکند و به دلیل محدودیتهنگامی که دمای یک جسم الاستیک تغییر می

 :[۳9] تنها تفاوت در معادله فیزیکی بین مسئله الاستیک و مسئله الاستیک حرارتی است ،نهی تأثیر دمابرهمبراساس معادلات زیر 

(1۴) σ =2Gε +(κε -αΔT)δ
ij ij kk ij

 

υE
κ= ,

(1+υ)(1-2υ)

E
G= ,

2(1+υ)

E
α= ,

1-2υ
 

 ناحیه سیال مدل 6-2

بودن گاز در اطراف پره توربین موتور هواپیما، جریان پایدار پره در شرایط عملیاتی واقعی از قوانین بقای جرم، مومنتوم  پذیربا فرض تراکم

 .[۴0]کندو انرژی پیروی می

 .است پیوستگی سیالمربوط به  (15)بوده و معادله  پذیر تراکمطراف پره دامنه سیال ا گاز در

(15) 
ρ
+ (PU )=0

t





 

 کنند.از معادله بقای مومنتوم پیروی می (16)مطابق معادله  ای سرعت گازهمؤلفه

(16) (PU ) T+ (PU*U )= (-Pδ+μ( U+( U ) ))+S =0
Mt


   


 

 برقرار است.(1۷)معادله مطابق پره، بقای انرژی اطراف ف ویسکوزیته گاز در دامنه سیال نظر از اتلابا صرف

(1۷) 
*(Ph ) P 2T*- + (PUh )= (λ T)+ (μ U+ U - UδU )+S

Et t 3

 
      

 
 

(18) 1* 2h =h+ U ,
2

h=h(P,T) 

 ترتیب معادله حالت و معادله ظرفیت گرمایی ویژه هستند.به (20)و(19)معادلات 

(19) P=P(P,T) 

(20) C =C (P,T),
P P

 

 آل:گاز ایدهمعادلات 

(21) 
w(P+P )

ref
P=

RT
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 جریان توربولانس مدل 7-2

شفت ،در میدان جریان خارجی پره توربین ،جریان گاز شدمیپیچیده  ه وآ شفتگی  .با سیلون-کامدل آ سپالدینگ  1اپ سط لَندِر و ا که تو

ستاندارد است که می یمدل پیشنهاد شده، ن مدل . ایکندطور مؤثر حل های آشفته با عدد رینولدز بالا را بهتواند مسئله جریانساده و ا

شفته گاز در کاربربه دلیل دقت و پایداری بالا، به ضعیت آ صیف و سترده در تو صنعتی مورد ایطور گ ستهای  ، اما ستفاده قرار گرفته ا

سالبینی جریانبرای پیش سبی ندارد. در  شار قوی عملکرد منا شگران مدلهای پیچیده با گرادیان ف سیلون-کا های اخیر، پژوه ا از ر اپ

اپسیلون تحقیق-کاو همچنین مدل  [۴1] 2اپسیلون برپایه نظریه بازبهنجارشده-کا اصلاح کرده و مدل Rاضافی عبارتطریق افزودن 

صلاح چرخش گردابه[۴2] ۳پذیر سعه دادهرا با ا امگا با -کا های جریان پیرامون پره، از مدل، برای تحلیل ویژگیپژوهشند. در این اها تو

شبیها [۴۳] ۴انتقال تنش برشی ست که با افزودن یک تابع ترکیبی انتقالی، عملکرد بهتری در  شده ا چیده های پیسازی جریانستفاده 

 های با گرادیان فشار معکوس دارد.ای و جریانمانند موج ضربه

 :[۴۴]شونددر ادامه ذکر می امگا با انتقال تنش برشی-کامعادلات مدل توربولانسی 

 انرژی جنبشی:

(22) 
(ρ k) (ρ u k) kf f i

+ =P +β ρ kω+ [(μ+σ μ ) ]
k f k tt x x x

i i i

   


   
 

 فرکانس امگا:

(2۳) 
(ρ ω) (ρ u ω) ω 1 k ωf f i 2 2+ =αρ s -βρ ω + [(μ+σ μ ) ]+2(1-F )ρ σ

f f ω t 1 f 2t x x x ω x xωi i i i i

     

     
 

 :5تابع آمیختگی

(2۴) 
4ρσ k

2k 500υ 4ωF =tanh[{min[max( , )], } ]
1 2 2β ωy y ω CD y

kω


 

 

(25) 

1 k ω -10CD =max(2σ ,1*10 )
kω 2 ω x xω i i

 

 
 

β=F β +(1-F )β
1 1 1 2

 

α=F α +(1-F )α
1 1 1 2

 

                                                           
1 𝑘 − 𝜀 
2 𝑅𝑁𝐺 𝑘 − 𝜀 
3 𝑅𝑒𝑎𝑙𝑖𝑧𝑎𝑏𝑙𝑒 𝑘 − 𝜀 
4 𝑘 − 𝜔(𝑆𝑆𝑇) 
 5Blending function 
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 :1محدود کننده ویسکوزیته گردابی

(26) 
α k
1υ =

t max(α ω,sF )
1 2

 

μtυهایی که در زمان =t ρ
 را از بین ببرد. 2کنیم تا خطاهای ناشی از جریان آزاداز تابع مختلط دوم استفاده میباشد   

 :۳تابع آمیختگی دوم

(2۷) 2 k 500υ 2F =tanh[{max( , )} ]
2 2β ωy y ω

 

 .شود تا از ایجاد تلاطم در مناطق راکد جلوگیری کنداعمال می SSTبرای مدل توربولانسی (28) معادله مطابق کنندهیک محدود

(28) u u uj j iP =min(μ ( + ),10β ρ kω)
k t fx x x

j i j

  


  
 

(29) 

 

β =0.09,β =3.40,
1

β =0.0828,
2

α =5.9,
1

 

α =0.44,
2

σ =0.85,
k1

σ =0.5,
ω1

σ =1,
k2

σ =0.856
ω2

 

 مزدوجانتقال حرارت  مدل 8-2

باشد. طبق مطالعات انجام شده از جمله اساس روش انتقال حرارت مزدوج، کوپل نواحی جامد و سیال از طریق پایستگی انرژی می

برای اجرای کوپل نواحی جامد و سیال به صورت کارآمد مورد استفاده قرار  طورکلیبه انتقال حرارت مزدوج پژوهش یورک روش

های تحلیل انتقال حرارت مزدوج، بر مشخصات دمایی مرز واحد که توسط سلول مجاور در طرف دیگر مرز یکی از روش .[۴5]گیردمی

شود که شار حرارتی محاسبه شده تنظیم می ایبه گونهدما طی هر تکرار از حل دمای مرز جامد و سیال  ؛تمرکز دارد شود،مشخص می

. این اجرای مبتنی بر دمای مرز جامد و سیال بسیار نمایدسیال دقیقا  شار حرارتی محاسبه شده در سمت جامد را متعادل  سمتدر 

  .[۴6]کار گرفته شده استمقیاس بهسازی تماماین روش در شبیهپایدار و کارآمد است؛ در پژوهش حاضر 

 .[۴0]است عنوان معادله بقای انرژی مورد استفاده قرار گرفتهبه (۳0)معادله 

 خواص سیال -3

 ی. در حالکندیم رییها تغآن یفشار و دما، حجم و چگال رییکه با تغ یمعن نیبه ا شوند،یشناخته م ریپذتراکم الاتیبه عنوان س گازها

 ینیبشیقابل پ آلدهیا طیها تحت شراها لزجت صفر و رفتار آنکه در آن شوندیم فیتعر یالاتیکامل( به عنوان س ای) آلدهیا یکه گازها

معادله  جه،ینت در .رندیگیمانند دما و فشار قرار م یعوامل مختلف ریدارند و تحت تأث یتردهیچیمعمولا  رفتار پ یواقع یگازهااست، 

                                                           
 1Eddy-viscosity 
 2Freestream 
 3Second blending function: 

(۳0)       
      

(ρ c T)s p T T T
= (λ )+ (λ )+ (λ )+SEt x x y y z z
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کمک  مرتبط یهاستمیس یاز رفتار گازها و طراح یترقیبه درک عم ریپذتراکم الاتیو س آلدهیا یمرتبط با گازها یهاهیساترلند و نظر

 .[۴۷]برخوردار است یاژهیو تیاز اهم کینامیو ترمود الاتیس کیمکان ،یمیش یدر مهندس ژهیارتباطات به و نی. اکندیم

خواص  رییتغ یبر اساس فرمول ساترلند برا یحرارت تیو هدا یکینامید تهیسکوزیواما  شودآل درنظرگرفته میدهیگاز ا ،الیس مقالهدر این 

 :[۴۷]است مشخص شده ریبا دما به صورت ز

(۳1) 3
T T +M2μ(T)=μ ( ) +( )

0 T T+M




 

Pa.s
-5

μ = 1.7894 10 ,0 KT =273.11 ,M=110.56 

(۳2) 3
T +ST f2K(T)=λ ( ) +( )

0 T T+S
f




 

W

m.K
λ =0.02116 ,
0KT =273.11 ,KS=194 

(۳۳) 2 3 4c =a +a T+a T +a T +a T
p 0 1 2 3 4

 

a =957.110256,
0

a =0.2365234,
1

-6a =5.141114*10
2

-9a =-3.3917446*10 ,
3

 

-12a =-6.0929646*10
4

 

 خواص ماده برای پره توربین گاز -4

عالی در برابر دمای بالا، خستگی حرارتی و  استحکامدار جامدشده است و به دلیل ترین آلیاژهای جهتیکی از پیشرفته 125DZماده 

 گیرد.های توربین مورد استفاده قرار میطور گسترده در ساخت پرهگری، بهقابلیت ریخته

 125DZمشخصات آلیاژ  1-4

=3kg/mρچگالی  و 1دار جامدشدهبا ساختار جهت 125DZنیکل های توربین، از سوپرآلیاژ پایهبرای پره 38.48  استفاده شده است. 10

 خواص حرارتی است که در برابر دمای بالا و خستگی حرارتی مقاومت دارد. 2شوندهسختاین آلیاژ دارای ساختار ستونی کریستالی رسوب

ترکیب شیمیایی همچنین  ،(2جدول )ارائه شده است [۴8] ۳ی چینو مکانیکی این آلیاژ در دماهای مختلف در راهنمای مواد هوافضا

 اند.ورده شدهآ ۴جدول  و ۳ جدولهای خزش و خستگی درثابت آلیاژ و

 

 

                                                           
1 Directionally Solidified 
2 Precipitation hardening directionally solidified columnar crystal super-alloy 
3 Consulting China Aviation Materials Manual 
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 [48]خواص ماده در دماهای مختلف 2جدول 

Table 2 Materials specifications at different temperatures 

900 800 ۷00 600 500 ۴00 ۳00 200  (°C)T 

26,۴ 6/2۴ 5/22 ۳/20 18 6/15 1/1۳ ۷/10  (w/m°C)λ 

- 900 800 ۷00 600 500 250 20  (°C)T 

- 1۳5 1۳9,5 1۴5,5 151,5 161,5 168 1۷6,5  (GPa)E 

- ۴۳5/0 ۴۳/0 ۴۳/0 ۴15/0 ۴1/0 ۴05/0 ۴1/0  μ 

- - 950 900 850 ۷60 ۷00 20  (°C)T 

- - ۷۴0 850 10۳0 1210 1220 1۳20  (MPa)σb 

- - ۴55 580 905 955 9۳0 985  (MPa)σ0.2 

- 20-900 20-800 20-۷00 20-600 20-500 20-۴00 20-۳00  (°C)T 

- 06/15 55/1۴ 0۴/1۴ 5۳/1۳ 26/1۳ 86/12 ۴5/12  -6 -1(10 *°C )α 
 

 

 [48]ترکیبات شیمیایی آلیاژ 3جدول 

Table 3 Chemical compositions of the alloy 

 C Cr Ni Co W Mo Al Ta Hf Ti 

0/0۷~0/12 8/۴~9/۴ 𝐵𝑎𝑙. 9/5~10/5 6/5~۷/5 1/5~2/5 ۴/8~5/۴ ۳/5~۴/1 1/2~1/8 0/8 

 

 [48]گراد درجه سانتی 850 ثوابت خزش و خستگی در دمای 4جدول 

 (°C)850Table 4 Creep and fatigue constants at 

  

a3 a2 a1 a0 C 
 ثوابت خزش

−6۳/8۳۴۷0 ۳1/۴5216 −8/1926۴۷ ۴/225۴۴9 1۴/1۴۷ 

 c b ε f (MPa)σ f 
 ثوابت خستگی

 −0/58۷ −0/105 ۳/%2 1855 

 عددی سازیشبیه -5

 ، به شکلی که یک دامنه متناسب با پره با شرایطپذیرفتافزار انسیس انجام در این مقاله تحلیل سیالاتی و انتقال حرارت به کمک نرم

صورتی که انتقال حرارت به سازه-تحلیل انتقال حرارت مزدوج در سطح مشترک سیال .، در نظر گرفته شد1-5بخشمذکور در مرزی 

صورت پارامترهای مقادیر دمای سطح پره، بهدر ادامه  ؛اجرا شد سازه برقرار باشد-ر سطح مشترک سیالهدایت درسیال و همرفت د

از )پس از آن با اعمال بار حرارتی و گریز از مرکز .شد افزار آباکوس برای تحلیل انتقال حرارت هدایت در سازه منتقلمختصات و دما به نرم

 انجام پذیرفت(. 1نتایج تحلیل تنش بدست آمد)این تحلیل به صورت متوالی نظر شده است(آن صرفبار آئرودینامیک به دلیل اثرات ناچیز 

                              .شده است سازه محاسبه-توان گفت تنش حاصل با در نظر گرفتن اندرکنش یکطرفه سیالصورت کلی میبه

                                                           
1 Sequentialy 
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 هندسه دامنه محاسباتی و پره 1-5

 باتیناحیه محاس با همراه ؛ هندسه پرهپره متحرک مربوط به یک توربین گاز فشار بالا مورد بررسی قرار گرفتدر این مقاله هندسه یک 

 .نمایش داده شده است ۳شکل ر سیال اطراف پره د

 استفاده هنگامی مرزی پریودیک شرط. است شده استفاده 1پریودیک یا تکراری مرزی شرایط از هاپره میان گذرگاه سازیمدل برای

 زملا مسئله این برای شود، تکرار عینا  جریان به مربوط مشخص پارامترهای جهت در دوران یا و جابجایی ثابت مقدار یک با که شودمی

 طیحاضر از شرا یمدل عدد ،یبا توجه به تناوب هندسه ساختارمدل فیزیکی  این در. شود تکرار مرزی نیز شرایط هندسه بر علاوه ،است

 .جویی شودصرفه یکند تا در حافظه و زمان محاسباتپره استفاده می کسکیدسازی کل شبیه یبرا پریودیک

 با یقرت یدو مرز تناوب. کندمی جادیخارج از پره را ا یکینامیرودیآ شیگرما هیمحدود شده و ناح یتوسط صفحات تناوب ،داغ گذرگاه گاز

دوره تناوب با فاصله  ی، صفحات تناوبها در کسکیدچیدمان واقعی پرهشدن  کینزد یبرا و هستند 2پره یانحنا یمطابق با خط مرکز

 6فرارلبه  از طول وتر یکبا نیز  یخروجو  5حملهاز لبه  ۴طول وتر کیبا  یورود .اندترسیم شده عمود به جریاندر جهت  گریکدیاز  ۳پره

 .[۴9]شودپره جدا می

 شرایط مرزی 2-5

 فشار و توزیع دمایی مطابق ،در ورودی است. نشان داده شده 4 شکل به صورت شماتیک در و 5 جدول در حاضر قیتحق یمرز طیشرا

و دیواره های اطراف دامنه مرز تکرار شونده دارند؛ با  درمرز مشترک سیال سازه تبادل شار حرارتی ،دمافشار و  ،در خروجی، 5 شکل

درصد سرعت 9۴اصلی بوده، از اینرو سرعت دوران برابر چرخهو بررسی جریان بارانی بیشترین آسیب مربوط به  2شکل توجه به 

 است.لحاظ شده عنوان مبنای کار بهدور بر دقیقه( 1۴۴60پرواز)

 شرایط مرزی پره توربین گاز 5جدول 

Table 5 Boundary conditions of the fluid domain of the gas turbine blade 

 بندیطبقه مرز نوع شرط مرزی مقدار 

 مگاپاسکال ۳/1
 ورودی فشار ودما

 سیال
 5شکل 

 مگاپاسکال 95/0
 خروجی فشار ودما

 گراددرجه سانتی 85/526

 دیواره ضریب انتقال حرارت وات بر مترمربع کلوین 20

 ریشه گاه گیردارتکیه - جامد

 پره ایسرعت زاویه رادیان بر ثانیه 29/1۴2۳

 حرارتی بار

 
 زهسا-طرفه سیالاندرکنش یک سطح پره وارد کردن بار

                                                           
1 Periodic 

 2Curvature centerline (chord line) 
3 Blade Pitch 
 4Chord length 

 5Leading edge 

 6Trailing edge 
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 تحلیل نتایج 3-5

انجام  نیپره تورب یاز مرکز و حرارت زیگر یهایبا بارگذار یاسازه لیتحلو  سازه،-الیانتقال حرارت مزدوج در سطح مشترک س لیتحل

 شینما 8شکل و ۷شکل ، 6شکل در بیترت بهمعمول  یکار طیپرواز تحت شرا یدما، تنش و کرنش پره در چرخه اصل یهاعیشد. توز

 اند. داده شده

 ی،حدوددر ناحیه  کهگراد بوده درجه سانتی 810 ،دمای حاصل از تحلیل انتقال حرارت بیشینه و شد ش دادهنمای 6شکل ر دما در کانتو

دهد از تحلیل گراد رخ میسانتیدرجه 900؛ از آنجایی که انتقال حرارت تشعشع در دماهای بالاتر از طول پره قرار دارداز  چهارمکی

 .ابدییم شیپره افزا یهااست که از مرکز به سمت لبه یاگونهدما به رییتغ ی. الگونظر شده استانتقال حرارت تشعشع صرف

 )ب(مگاپاسکال و تنش معادل در نقطه۷/916برابر با )الف( که حداکثر تنش معادل در نقطه دهدینشان م بیبه ترت 8شکل و۷شکل 

علت  ، ورخ داده پره )صفحه فشار( شهیدر ر نهیشیاست. تنش ب 006۷/0برابر و نهیشیب در این نقطه کرنش همچنین ،مگاپاسکال 800

و نتایج  ،  125DZاژیآل یکیخواص مکان توجه بهبا .کندعمل می رداریسرگکی ریت کی ماننداست که  اریبه ش شهینوع اتصال ر ده،یپد نیا

برای این استحکام تسلیم  2جدول  براساسمگاپاسکال، 916تنش بیشنه و  گراددرجه سانتی 810 یبا دما)الف( تحلیل عددی در نقطه 

 کیستشکل پلا رییتغ پرهدر  ازاینرو ،است ماده میتسل استحکاممقدار حداکثر تنش معادل کمتر از  لذا ،بودهمگاپاسکال 92۷برابر با دما 

پره،  یطول سطح فشار انهیپره و م شهیر ن،ی. بنابرادهدیپره رخ م یطول سطح فشار یانهیمعادل در م ش. حداکثر کرنخواهیم داشتن

 استحکام و یابیارز یهابخش نیترعنوان مهمبه ینواح نیهستند. ا یخزش یچرخه و واماندگکم یخستگ یبالا برا سکیبا ر ینواح

 .شوندیعمر پره در نظر گرفته م ینیبشیپ

  

 

 همراه هندسه پره : دامنه سیال به3شکل 

Figure 3. Fluid domain including the blade 

geometry 

 : اعمال شرایط مرزی4شکل 

Figure 4 Applying      
boundary conditions 

 : شرط مرزی ورودی دما برحسب مختصه شعاعی پره5شکل 

Figure 5 Inlet temperature boundary condition in 

terms of blade radial coordinate 
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 : کانتور دمای پره6شکل 

Figure 6 Blade temperature contour 

 : کانتور تنش پره7شکل 

Figure 7 Blade stress contours 

 : کانتور کرنش پره8شکل 

Figure 8 Blade strain contours 

 

 بررسی همگرایی نتایج 4-5

تولید  برای است. ازیمورد ن نهیبه المان انتخاب اندازه یبرا شبکه ییهمگرا بررسی بخش در تحلیل، تیرضا جیبدست آوردن نتا یبرا

 بدست آید. شبکه زو حل مستقل ا گرددهای متفاوت بررسی المانندین شبکه با تعداد چحساسیت نتایج  بایدشبکه محاسباتی مناسب 

شکل درترتیب  به با المان مثلثی و پره در تحلیل انتقال حرارتبا المان مثلثی ، دامنه پره با المان مکعبی بندی پره در تحلیل سازهشبکه

 .   است ش داده شدهنمای11شکل و10شکل ، 9

نمایش داده شده  1۳شکل و12شکل المان به همگرایی مطلوب رسید و نتایج تحلیل فشار و دما به ترتیب در  ۳062۴28تحلیل سیال با 

میانی طول منحنی گذرنده از منحنی )منظور از طول است میانی پره ترسیم شدهمنحنی در این نمودار دما و فشار برحسب طول  است.

X  نقطه (. در این نمودارباشدمی پرهتفاع دامنه سیال با سطح بیرونی ربرخورد صفحه میانی در راستای ا = موقعیت لبه حمله را نشان 0

X دهد که از سمت فشار به نقطهمی =  رسد که موقعیت لبه فرار بوده و سپس از لبه فرار و از سمت مکش پره به نقطهمی 0.03

 
 

 
 بندی پره در تحلیل سازه: شبکه9شکل 

Figure 9. Blade meshing in the 

structural analysis 

 

 بندی دامنه پره: شبکه10شکل 
Figure 10. Meshing of the blade 

domain 

 بندی پره در تحلیل انتقال حرارت: شبکه11شکل 
Figure 11. Blade meshing in the heat 

transfer analysis 
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X = C نوسان ایجاد شده در طول 1۳شکل دهد. در را نشان میرسد که موقعیت لبه حمله می 0.06 = حاکی از احتمال رخداد  0.25

 دهد.باشد که در لبه فرار رخ میجدایش جریان می

  

 

 : بررسی استقلال از شبکه )توزیع فشار اطراف پره جامد(12شکل 
Figure 12 Mesh Independence Investigation (Pressure 

Distribution Around Solid Blade) 

 

 : بررسی استقلال از شبکه )توزیع دما اطراف پره جامد(13شکل 
Figure 13 Mesh independence investigation (temperature 

distribution around solid blade) 

 

های شعاعی مورد بررسی قرار گرفت. به این ترتیب که روی ناحیه بحرانی یک برای بررسی همگرایی تنش، در ناحیه بحرانی پره تنش

های رای تعداد المانب 1۴شکل های مختلف تحلیل تکرار شد. نتایج تنش شعاعی روی مسیر بحرانی در مسیر تعریف و برای تعداد المان

ها از دهد مقادیر تنش شعاعی همگرا شده است، لذا برای کلیه تحلیلمختلف مورد ارزیابی قرار گرفت و ترسیم شد. نمودار نشان می

 شد. استفاده المان 5۷۳58

 
 

 :بررسی استقلال از شبکه )توزیع تنش در راستای شعاعی اطراف پره جامد(14شکل 
Figure 14 Mesh independence investigation (stress distribution in the radial direction around the solid blade) 
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 های حساس پرهتعیین موقعیت 5-5

مان موقعیت دمای ه به کرنش در موقعیت ارزیابی بستگی دارد، بلکهو تنها به تنشنههای پیچیده، عمر پره توربین تحت تأثیر بارگذاری

های تجربی در محیط عملیاتی، دو کرنش پره در چرخه اصلی و همچنین آمار خرابی-براساس نتایج توزیع دما و تنش. وابسته استنیز 

ر ریشه موقعیت تنش بیشینه د)الف( . نقطهخستگی انتخاب شدند عنوان نقاط ارزیابی برای مطالعه مکانیزم آسیببه)ب( و )الف(موقعیت

 .اندشدهداده  نشان 15شکل در قاط این ن، باشدمی 2در بدنه پرهموقعیت کرنش بیشینه )ب( نقطه و 1پره

 

 [32]های آزمایشگاهی مطابق شرایط پرهونه: نم15شکل 
Figure 15 Laboratory samples according to blade conditions 

 مقادیر تنش، دما و کرنش در طی چرخه بارگذاری 6جدول 

Table 6 Stress, temperature and strain values during the loading cycle 

 نقطه کرنش (MPa) تنش معادل  (C°)دما

 )الف( نقطه 00۴1/0 916 810

 )ب( نقطه 006۷/0 800 ۷96

 خستگی -خزشطراحی آزمایش برای مطالعه مکانیزم آسیب  -6

تگی به خس-خزشسازی شرایط عملیاتی واقعی پره در محیط کاری آن، روشی مستقیم و کارآمد برای مطالعه مکانیزم آسیب برای شبیه

های . این فرآیند نیازمند طراحی مناسب فیکسچر و نمونهاست [50]برداری از نواحی مختلف پرهشامل نمونه، این روش کار گرفته شد

 .[۳2]استپره  مشابه باشده سازیشبیه

های مذکور درنمونهاز طریق تحلیل اجزا محدود  اند.نمایش داده شده 15شکل در و های پره طراحیویژگیبا  هامطابق با این اصول، نمونه

σ)مقدار تنش ماکزیمم کیلونیوتون 1۴اعمال نیروی  با ،مشخص شد )max اعمال نیروی  با و مگاپاسکال 2/850 ،نمونه پایه پرهدر

σ) مقدار تنش ماکزیمم کیلونیوتون10 )max  توزیع میدان تنش در  ،این نتایج نشان داد .شودمی مگاپاسکال 2/81۴ ،بدنه پرهنمونه در

شکل و 16شکل های ارزیابی در پره واقعی است، که در پره کاملا  مشابه با موقعیت هایویژگیشده براساس سازی های شبیهنمونه

سازی شده بر اساس مشخصات های شبیهدر نمونهمقدار و توزیع میدان تنش  ،براساس این تحلیل، مشخص شد .اندنمایش داده شده1۷

و  (۷کل ش)در پره )الف(نمونه پایه پره، نقطه ناحیه بیشینه تنش در .دهندنمایش میپره را  بحرانی هایدرستی شرایط موقعیتبهپره 

سازی های شبیههای تجربی نمونهد. از اینرو، از دادهنکنرا نمایندگی می (8شکل )در پره )ب(نقطه ،نقطه بیشینه تنش در نمونه بدنه پره

  .[۳2]نواحی بحرانی پره بهره گرفته شد خستگی-به عنوان عمر خستگی و خزش ،خستگی-شده در آزمایش خستگی و خزش

                                                           
1 plate Edge 
2 bbody lade 
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نه بدنه نمو یرو لیذ طیبا شرا یابا شکل موج ذوزنقه یخستگ شی(، آزما)ب(و)الف( پره )نقاط یبحران ینواح یعمر خستگ نییتع یبرا

 در ،صفرهرتز و  نسبت تنش  یکفرکانس  ه،یثان یکچرخه  کیزمان  ه،یثان8/0بار برابر با  یپره انجام شده است. زمان نگهدار هیپره و پا

 نییاجزا محدود تع لیبار مختلف که از تحل فیاز چهار ط یخستگ-عمر خزش نییتع یبرا نیهمچن است. ذکر شدهاطلاعات  ۷جدول 

 .[۳2]اندداده شده شیبار نما نهیشیچرخه و ب کیزمان  ،یبار، زمان نگهدار فیهر چهار ط یبرا 8جدول شدند استفاده شد. در 

 هایچرخه دراز طرفی  ؛ها تا واماندگی کمتر شدهچرخه، تعداد باشدتر بار در یک سیکل طولانی ، هرچه زمان نگهداری8جدول با توجه به 

خستگی أثر -که بر عمر خزش هستند یممه عواملزمان نگهداری بار و دما . لذا تر خواهد شدمشابه هرچه دما بالاتر باشد عمر کوتاه

 .یافت خواهد ند، به طوری که با افزایش زمان نگهداری بار و دما، عمر به وضوح کاهشارگذمی

 [32]مختلف  سازی برای طیف بارگذاریهای شبیهتایج آزمایش نمونهن 7جدول 

Table 7. Experimental results of the simulated specimens under different loading spectra 

تعداد 

 سیکل

زمان 

 واماندگی)دقیقه(

داری بار زمان نگه

)ثانیه(ثابت   

 درصد زمان نگه

 داری بار ثابت 

 دمای آزمایش

گراد()درجه سانتی  

 زمان سیکل

 )ثانیه(

 مقدار نیرو

 )کیلونیوتون(
 مدل طیف بار

۷5۴2 ۷/125  
8/0  80%  25 1 

 پایه پره 1 1۴

8۳58 ۳/1۳9  بدنه پره 2 10 

 [32]مختلف  برای طیف بارگذاریسازی های شبیهتایج آزمایش نمونهن 8جدول 

Table 8. Experimental results of the simulated specimens under different loading spectra. 

تعداد 

 سیکل

زمان 

 واماندگی)دقیقه(

داری بار زمان نگه

 ثابت )ثانیه(

 درصد زمان نگه

 داری بار ثابت

 دمای آزمایش

گراد()درجه سانتی  

 زمان سیکل

 )ثانیه(

 مقدار نیرو

 )کیلونیوتون(
  مدل  طیف بار

1062 1/5۳  ۴/2  %80 
۷60 

۳ 

12 
1  

 پایه پره
 

1956 8/9۷  ۷5/0  %25 2   

9۳0 5/۴6  ۴/2  %80 
850 8.5 

  بدنه پره  ۳

2186 ۳/109  6/0  %20 ۴    

 
 

  

 
 

 

در نمونه پایه پره: کانتور توزیع تنش 16شکل   
Figure 16 Edge plane stress distribution contour 

بدنه پره در نمونه : کانتور توزیع تنش17شکل   
Figure 17 Blade body stress distribution contours 

 محورهمدل آسیب صفحه بحرانی برای بارگذاری چند -7

 یابیارز یهاتیدر موقع یاسازه-یحرارت نگیکوپل یسازهیاجزا محدود در شب لیبر اساس تحل ((۳۴)  )معادلهکرنش -تنش یتانسورها

 .[۳8]شدند نیی( تع)ب(و )الف( پره )نقاط
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 (۳۴) 
σ τ τ ε γ γ

x xy xz x xy xz

σ= τ σ τ ε= γ ε γ
yx y yz yx y yz

τ τ σ γ γ ε
zx zy z zx zy z

   
   
   
   
   
   
   

 

 .[۳8]استفاده شد (۳6 )معادله  نیهمچنو  (۳5 )ر معادلهد لاتی( از تبد18شکل لخواه )د یاتنش در صفحه یهامولفه نییبه منظور تع

 

 (۳5) a =cosθsin a =sinθsin a =cos
11 12 13

a =-sinθ a =cos a =0
21 22 23

a =-cosθcos a =-sinθcos a =sin
31 32 33

   
 
 
 
   
 

 

 

 

 ش و کرنش روی هر صفحهتن: 18شکل 
Figure 18 Stress and strain on each plane 

 

 (۳6) 

 

2 2 2a a aσ 2a a 2a a 2a a11 12 13x 11 12 12 13 11 13
σ 2 2 2a a a 2a a 2a a 2a ay 21 22 23 21 22 22 23 21 23
σ 2a a 2a a 2a az 2 2 2a a a 31 32 32 33 31 33= 31 32 33τ
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صفحه دلخواه محاسبه شوند.  کیکرنش در  یهاشدند تا مؤلفه نیگزیتنش جا یهابا مولفه (۳6)  سیکرنش در ماتر یهابه علاوه، مولفه

 نیتنخس یتنش و کرنش رو نیگرفته شد، همچن یصفحه بحران نیپره به عنوان اول یبحران یدر نواح φ=0 و θ=0 شده در نییصفحه تع

به منظور  نرو،یرا متحمل شده از ا بیآس ینهیشیاست که ب یاصفحه یصفحه بحران ؛آمدبه دست  یبارگذار طیتحت شرا یصفحه بحران

 نهیشیو صفحه با ب نییتعφو θاز یادرجه کی یهادر گام بیبه آن وارد شده است، مقدار پارامتر آس بیسآ نهیشیکه ب یاصفحه نییتع

d)بیپارامتر آس )max بر حسب نهیشیب بیپارامتر آس افتنی یشد. برا مشخصθ وφ هیافزار متلب استفاده شد. زاودر نرم یسیاز کدنو 

 شده است. دهینامz،φآن با محور هیو زاو x،θبا محور x-yکرنش نرمال در صفحه ریتصو نیب
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 محورهچندتحلیل خستگی  -8

شده و  نییتع )ب(و)الف( (ی)بحران یابینقاط ارز ،یتجرب یهایو آمار واماندگ یاسازه-یحرارت نگیاجزا محدود کوپل یسازهیبراساس شب

بر )ب( و)الف( نقاطدر (d)بیآس ریمقاد یبعدسه یهااگرامیصفحات مختلف محاسبه شدند. در ادامه د یتنش و کرنش برا یهاتانسور

 اند. داده شده شینما 19شکل و در ددنش میترس φو θحسب 

  

 (5)معادله نقطه)الف(  (5)معادله نقطه)ب( 

  

 (6)معادله )الف( نقطه (6)معادله نقطه)ب( 

 

 φو θ بعدی آسیب برحسب زاویه: نمودار سه19شکل 

Figure 19 3D diagram of damage by angle θ , φ  

 

و  9جدول   

 

 تاپر-واتسون-اسمیتمعادله  ،عمر نیترکارانهمحافظه (شدهگوانگ اصلاح یشانگ د) (6)براساس معادله  یعمر خستگ ،دهندینشان م 

 (6) لهشده براساس معاد ینیبشی. عمر پدهندی را ارائه میانیعمر م ریگوانگ( مقاد ی)شانگ د (5)معادله  نیهمچن ،عمر نیشتریب

 را داراست. یتجرب ریبه مقاد جینتا نیترکینزد

دهد طبق نتایج نشان می  

عمر خستگی در ریشه پره کمترین مقدار را داراست لذا این ناحیه بایستی به عنوان یک جزء کلیدی در بازرسی، نگهداری و  9جدول 

 سازی پره توربین مورد توجه قرار گیرد.بهینه

 

 روش در پره3تعیین عمر بر اساس  9جدول 

Table 9 Determination of blade life based on 3 methods 

 نقطه تحلیل در پره عمر)سیکل( عمر)سیکل( عمر)سیکل( [۳2] سیکل(عمر تجربی)
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 تاپر(-واتسون-)اسمیت (5)معادله  (6)معادله 

 )الف( نقطه 1۳966 1085۳ ۷۳6۷ ۷5۴2

 )ب( نقطه 1۷820 1۳8۴8 9۴00 8358

 

 

 

 

 روش در پره3زمان واماندگی بر اساس  10جدول 

Table 10 Failure time based on 3 methods in the blade 

 زمان تا واماندگی

  [۳2]دقیقه(-)تجربی

 عمر)سیکل(

 (6)معادله 

 عمر)سیکل(

 (5)معادله 

 عمر)سیکل(

 تاپر(-واتسون-)اسمیت
 نقطه تحلیل در پره

 )الف( نقطه ۷6/2۳2 88/180 ۷8/122 ۷/125

 )ب( نقطه 29۷ 8/2۳0 66/156 ۳/19۳

 

 هیپره با ناح یعمر خستگ نرویدارد، از ا یترنییپا یخستگ تنش بالاتر و عمر)الف( یابیارز تی، موقع )ب(یابیارز تیبا موقع سهیدر مقا

چرخه است) ۷۳6۷و مقدار آن برابر  شودیکنترل م)الف( یابیارز  

ساعت  122۷8برابر )الف( ن براساس نقطهیپره تورب یساعت است عمر خستگ 100 مایهواپ یکار تیهر مامور نکهی(. با توجه به ا9جدول 

عمر  ینیبشیپ نیهمچنو  تر استبزرگ اریبس هیثانو یهاچرخه بینسبت به آس یچرخه اصل ی ازناش بیآس نکهیخواهد بود. با اشاره به ا

در  هیثانو یهاخهقرار گرفت و از چر یدر پژوهش حاضر تمرکز بر چرخه اصل دهد،یارائه م یبزرگ اریبس ریمقاد هیثانو یهابراساس چرخه

 بیقرار گرفت و آس لیو تحل هیمورد تجز بیدر محاسبه آس یمحاسبات صرف نظر شد. با در نظر گرفتن موارد مذکور تنها چرخه اصل

با در نظر گرفتن این موضوع که در محاسبه عمر نقاط  .نداذکر شده 11 جدولدر  )ب(و)الف( در نقاط یچرخه اصل یو خستگ یخزش

ترین مقادیر به مقادیر تجربی را نشان )شانگ دی گوانگ اصلاح شده( نزدیک (6)ارزیابی)بحرانی( پره، نتایج به دست آمده از معادله

آمده است، همچنین آسیب خستگی  11جدول به عنوان مبنای کار قرار گرفت و در  (6)دهند، مقادیر عمر به دست آمده از معادله می

 یک سیکل با استفاده از رابطه
ni

N f
Nهای طی شده وتعداد چرخه niتعیین شد که در آن 11جدول در  fها تا واماندگی تعداد چرخه

 است. (6)براساس معادله 

 چرخه در موقعیت ارزیابی پره چرخه و آسیب خستگی تکعمر خستگی کم 11جدول 

Table 11 Low-cycle fatigue life and single-cycle fatigue damage at blade assessment position 

آسیب کل در نقطه 

 در تک سیکل)ب( ارزیابی

آسیب کل در نقطه 

 در تک سیکل)الف( ارزیابی

 )ب(عمر در نقطه ارزیابی

 )سیکل(

 )الف(عمر در نقطه ارزیابی

 )سیکل(
 بازه نسبی سرعت

1/06۴ ×  10
−۴

 1/۳5۷ ×  10
−۴

 9۴00 ۷۳6۷ n0-94% -0 

 

 خستگی-خزشتحلیل  -9

niاشاره شد مقدار آسیب خستگی یک چرخه از رابطههمانطور که پیشتر 
N f

 های طی شده وتعداد چرخه ni شود که در آنتعیین می 

N f است، همچنین آسیب خزشی هر سیکل از رابطه (6)ها تا واماندگی براساس معادله تعداد چرخهΔt

tb
 د به نحوی کهیآبه دست می 

Δtزمان هر چرخه وbt  پره توربین است.)ب( و)الف( ی تنش و دما در نقاطبراساس مقادیر تعیین شده (۷)مقدار محاسبه شده از معادله 

 پره توربین در )الف( و)ب( های ارزیابی )بحرانی(مقادیر آسیب خزشی و خستگی در موقعیت
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و نسبت  82/۴و  86/1به ترتیب برابر )الف( و)ب( اند، همچنین نسبت آسیب خزشی به آسیب خستگی برای نقاطذکر شده 12 جدول

دهد آسیب خزشی غالب است. در حقیقت، باشد. موارد مذکور نشان میمی %8/82و  %1/65آسیب خزشی به آسیب کل به ترتیب برابر 

 دهد. از آنجایی که براساس شود که کمترین عمر را نشان میی ارزیابی سنجیده میهای توربین گازی با عمر ناحیهعمر مفید پره

 

ظر گر عمر پره در نبه منزله کنترل )ب(مقدار کمتری دارد لذا نقطه)ب( خستگی پره توربین گازی در نقطه ارزیابی-عمر خزش 12 جدول

 ساعت است. 5/2692خستگی برابر با -خطی آسیب و عمر خزش تجمعشود. عمر کاری پره توربین براساس نظریه گرفته می

 

 

 خستگی پره-خزش تعیین عمر 12جدول 

Table 12 Determination of blade creep-fatigue life 

 نقطه تحلیل در پره آسیب خستگی تک سیکل آسیب خزشی تک سیکل آسیب کل عمر واقعی)ساعت(

۴۳06/6 ۳/8۷ × 10
−۴

 2/52 ×  10
−۴

 1/۳5۷ ×  10
−۴

 )الف( نقطه 

2692/5 6/19 ×  10
−۴

 5/1۳ × 10
−۴

 1/06۴ × 10
−۴

 )ب( نقطه 

 

مورد بررسی قرار گرفت و محاسبه  (11)بین خزش و خستگی با استفاده از معادله  )ب( اندرکنش ضریبشده، بر اساس تحلیل جامع ارائه

  دست آمدند.بین خزش و خستگی به اندرکنشبینی عمر با در نظر گرفتن های پیششد. در نهایت، مدل

 خستگی هر سیکل )تعیین شده در-با قرار دادن مقادیر آسیب خزش

 

 تعیین شدند.)الف( و )ب(  مقادیر ضریب اندرکنش در نقاط (11)عادله ( در م8جدول ها )براساس ( و همچنین تعداد سیکل12 جدول

 برابر با( )ب()نقطه گراددرجه سانتی ۷96و در دمای  9۷/2برابر با  ()الف()نقطه گراددرجه سانتی 810در دمای  ضریب اندرکنش مقدار

شکل در  و بینی عمر در دماهای مختلف استخراجهای غیرخطی پیشمربوط به مدل (۳8)  و(۳۷) . سپس، معادلات به دست آمد 95/1

 د.ننمایش داده شد1۴
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 (۳۷) 

1
n n Δt Δt2i i i iD = +2.97( * ) + = 1
N N t t

j j b b

   

 (۳8) 

1
n n Δt Δt2i i i iD= +1.95( * ) + =1
N N t t

j j b b

    

خستگی پره توربین -بیان شده است. از این جدول مشهود است عمر خزش (۳8 )و  (۳۷ )عمر محاسبه شده براساس روابط  1۳جدول در

 ساعت است.  1515تعیین شده و مقدار آن برابر با )ب( گازی براساس موقعیت ارزیابی 

 خستگی پره با درنظر گرفتن اندرکنش-خزش تعیین عمر 13جدول 

Table 13 Determination of blade creep-fatigue life considering interaction 

 عمر واقعی

 )ساعت(
 آسیب کل

آسیب اندرکنش خزشی 

 خستگی تک سیکل

آسیب خزشی تک 

 سیکل

آسیب خستگی تک 

 سیکل
 

نقطه تحلیل در 

 پره

1۷80 9/۳6 ×  10
−۴

 5/۴9 × 10
−۴

 2/52 ×  10
−۴

 1/۳5۷ ×  10
−۴

 )الف( نقطه  

1515 1/1 ×  10
−۳

 ۴/806 ×  10
−۴

 5/1۳ ×  10
−۴

 1/06۴ × 10
−۴

 )ب( نقطه  

 

و  یکه خستگ ی. اما زماندهدیارائه م یترقیدق ینیبشیتنها خزش رخ دهد، پ ای و یکه تنها خستگ یزمان بیآس یخط تجمعمدل 

 .دهدیارائه م یترقیدق ینیبشیغالب شده و مدل اندرکنش پ یخستگ-اندرکنش خزش بیآس دهند،یزمان رخ مطور همخزش به

از  )ب(عمر نقطه  سهیبا مقا  

 

 
 مودار اندرکنش خزشی خستگی: ن20شکل 

Figure 20 Fatigue creep interaction diagram 
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. دهدیکاهش م یرا به صورت قابل توجه نیعمر پره تورب یخستگ-مشهود است در نظر گرفتن اندرکنش خرش1۳جدول و 12 جدول

 یخستگ-که اندرکنش خزش ینسبت به حالتدرصد  ۷/۴۳ نیعمر پره تورب یخستگ-با در نظر گرفتن اندرکنش خزش دهدینشان م حینتا

 نیتورب یهابر کاهش عمر پره یریگچشم ریتأث یاندرکنش خزش و خستگ یجهت، بررس نی. از اابدییکاهش م اشددر نظر گرفته نشده ب

 لحاظ شود. یو نگهدار ریتعم یزیرعمر و برنامه ینیبشیپ یهادر مدل دیدارد و با

 گیری نتیجه -10

ه ن گازی فشار بالا ارائتوربی هایپره خستگی-چرخه و اندرکنش خزشبینی عمر خستگی کمدر این پژوهش یک مدل جامع برای پیش

 رتیهای حرازمان بارگذاریچندمحوره توسعه یافته و آثار همشده است. مدل پیشنهادی بر پایه یک پارامتر جدید آسیب صفحه بحرانی 

 رهایافزاتی در نرمحرار–سازه–ی سیالشدهکند. به کمک تحلیل عددی کوپلگریز از مرکز را در شرایط واقعی کار توربین لحاظ میو 

ه یج نشان داد بیشینه تنش و کرنش معادل ب، توزیع تنش، کرنش و دما در پره استخراج و نقاط بحرانی تعیین شد. نتا آباکوس و انسیس

 .بوده و بیشترین آسیب در ناحیه ریشه پره متمرکز است 006۷/0مگاپاسکال و  916ترتیب حدود 

ساعت  1515 حدود خستگی–ساعت و با درنظر گرفتن اندرکنش خزش 2692خستگی پره حدود -خرششده، عمر بر پایه مدل ارائه

نظر درصدی عمر در اثر اندرکنش خزش و خستگی است. این نتایج بیانگر آن است که صرف ۷/۴۳دهنده کاهش برآورد شد که نشان

تواند منجر به برآورد بیش از واقع عمر اجزا شود. در مجموع، مدل پیشنهادی قادر است رفتار کردن از اثر متقابل خزش و خستگی می

ریزی تعمیرات سازی طراحی، بازرسی و برنامهتواند به عنوان مبنایی برای بهینهبینی کرده و میری پیچیده را پیشواقعی پره در شرایط کا

 .های گازی مورد استفاده قرار گیردتوربین

 علائم انگلیسی

a ,a ,a ,a0 1 2 وسیله بهولید انرژی جنبشی توربولانس ت Pk ضرایب ماده 3

 های برشیتنش

C ثابت وابسته به ماده Pref فشار مرجع 

CDkω  ضریب مربوط به نرخ اتلاف انرژی جنبشی توربولانس در مدل𝑘 − 𝜔 R ثابت جهانی گازها است 

cp ژهیو یگرما S تانسور نرخ کرنش 

E مدول الاستیسیته𝐺𝑃𝑎 S f ثابت ساترلند 

F1 تابع ترکیب برای انتقال از منطقه نزدیک دیواره به منطقه آزاد SE ترم منبع انرژی داخلی در جامد 

*h 
 ترم منبع مومنتوم SM آنتالپی ویژه

k انرژی جنبشی توربولانس T ی مطلقادم(𝑅) 

K(T) یحرارت تیهدا   

M های خاص ماده یا شرایط محیطیارامتر اضافی مربوط به ویژگیپ tb  خزشی  واماندگیزمان(𝑟ℎ) 

Nf عمر خستگی u های سرعتمؤلفه 

ni

 

 جرم مولکولی گاز w های اعمالیتعداد چرخه

P میلر-پارامتر لارسن y جریان مقیاس طولی در فاصله از دیواره یا 

 علائم یونانی

Δεt کرنش اصلی ماکزیمم بازه Δεeq کرنش معادل جدید بازه 

σij تانسور تنش محلی εij تانسور کرنش محلی 

A
C
C
E
P
T
E
D
 M

A
N

U
S
C
R
IP

T



 

2۴ 

 

σ f ضریب استحکام خستگی𝑀𝑃𝑎 ρs چگالی جامد 

εkk اتساع ΔT تغییرات دما 

δij نماد کرونکر κ مدول حجمی مواد 

G مدول برشی مواد υ نسبت پواسون 

E مدول الاستیسیته α ضریب انبساط حرارتی 

β ضریب میرایی انرژی جنبشی توربولانس ρ f چگالی سیال 

σ  تنش(متوسطMPa) Δγmax کرنش برشی بازه𝑀𝑃𝑎 

ε f پذیری خستگیضریب شکل cp ظرفیت گرمایی ویژه 

*εn 
 ضریب رسانایی حرارتی λ 1کرنش نرمال پیشرو بازه

Δεn,max کرنش نرمال ماکزیمم در آن  بازهای است که کرنش نرمال ماکزیمم  در صفحه بازه

 دهدرخ می
Δti داری در بار ثابتزمان نگه 

σn,max کرنش نرمال ماکزیمم در آن رخ  بازهای است که تنش نرمال ماکزیمم در صفحه

 دهدمی
ω نرخ اتلاف انرژی جنبشی توربولانس 

μ ویسکوزیته دینامیکی سیال μt ویسکوزیته آشفتگی 

μ0 ویسکوزیته دینامیکی گاز در دمای مرجع   

σk  پرانتل برای انرژی جنبشی توربولانسعدد α,β ضرایب مدل 

σ 2ω
 ویسکوزیته سینماتیکی سیال υt عدد پرانتل برای نرخ اتلاف انرژی جنبشی توربولانس 

 بالانویس

b توان استحکام خستگی c پذیری خستگیتوان شکل 
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ABSTRACT  
To study the multiaxial low-cycle creep-fatigue life of high-pressure turbine blades, a multiaxial low-cycle 

fatigue life prediction model based on a new critical plate damage parameter is presented in this paper. First, by 

performing a three-dimensional thermal-structural coupling analysis of high-pressure turbine blades, the stress 

and strain distributions under different loadings including centrifugal force, thermal loading, and aerodynamic 

loading were obtained. Then, the multiaxial low-cycle fatigue life prediction model and the Larson-Miller equation 

were applied to predict the fatigue life and creep life of the blade separately. In addition, to investigate the fatigue 

damage mechanism in creep-fatigue interaction under high temperature conditions, the experimental methods 

available in previous studies were applied, and the creep-fatigue interaction life prediction model was also 

developed simultaneously Furthermore, the results of creep-fatigue life prediction indicated that in case of 

considering the creep-fatigue interaction, the life of the gas turbine blade  was reduced by 43.7% , compared to 

the case where the interaction was not considered. Also, the maximum fatigue damage was concentrated at point 

A and the maximum creep damage was concentrated at point B. Finally, the results revealed that the multiaxial 

low-cycle fatigue life prediction model was reasonable and the creep-fatigue interaction should not be ignored. 
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High Pressure Gas Turbine blade, Creep Fatigue, Fluid–Structure interaction, Conjugate Heat 

Transfer, CFD and FEM Simulations 
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